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Sl.J·MMARY
.~ preliminary analysis of the SurllllSulll1i stution keeping ntanoeuvres ./01' the spanish Amuzonus satellite to be
launched in ]003 lias been carried Ul/I. The challenge in planning the North/South munoeuvres is to dcsign afile!
optitnal slrulegy whicl¡ sali.l/i· tlu: lIIissiOI7S constrains .. ~ strategy al correction }or this scuellite is analized .Ir)/'
minimizing LI/epropellaut comsunption.
J. I~TRODUCClÓ~
El satélite de comunicaciones Amazonas será lanzado en el
año 2003 y colocado en órbita geoestacionaria (ecuatorial. cir-
cular) de altura 35,86 Km) en una longitud nominal de 61 V\·.
En la realidad. un satélite geocsiacionario no está ocupando
la misma posición relativa respecto a la Tierra debido. tanto a
las irregularidades que presenta el campo graviiatorio terrestre.
como a la atracción lunisolar o la presión de radiación solar. ) a
que. estos factores modifican la forma de la órbita y la orienta-
ción del plano orbital y. por tanto. el satélite abandona en poco
tiempo la posición asignada y deja de ser operan VO. Es nece-
sario. por tanto. corregir su posición mediante la aplicación de
maniobras impulsivas periódicas para producir un cambio en su
velocidad y . compensar así las perturbaciones naturales. Dicho
proceso. se conoce con el nombre de Mantenimiento en Esta-
ción.
Puesto que. para el estudio del movimento de un satélite
geoesiacionario. los elementos orbiiaies clásicos (semieje,
excentricidad. inclinación. ascensión recta del nodo ascendente.
argumento del perigeo e instante de paso por el perigeo) no
resultan adecuados debidos a las singularidades numéricas que
producen al tener valores próximos a cero, se utilizan los deno-
minados elementos orbitales equinocciales: el sernieje. la lon-
gitud media. el vccror inclinación (dirigido al nodo ascendente
de la órbita con un módulo igual a la magnitud de la inclinación)
yel vector excentricidad (dirigido al perigeo de la órbita y cuyo
módulo es igual a la magnitud de la excentricidad) que. además
de evitar las singularidades numéricas. permiten establecer las
condiciones de control de una forma mas sencilla.
Teorías detalladas sobre la evolución de estos paráruetros
puede encontrarse en la literatura, por ejemplo Soop. (1983). La
fuerza perturbadora gravitatoria terrestre modifica el sernieje y
la longitud media. La atracción lunisolar actúa principalmente
sobre el vector inclinación, cuya evolución se compone de un
termino secular (en realidad, con un periodo de 18.61 años)
cuya magnitud y dirección son distintas para cada HIlO 'f,
también términos periódicos entre los que destaca uno que tiene
un periodo de seis meses y una amplitud de 0.02331 grados ( las
ampl itudes de los otros términos periódicos son menores que
0.004 grados). Por último. el vector excentricidad, debido a la
presión de radiación solar. describe un círculo anual cuyo radio
SOl
depende. entre otros parámetros. de las características físicas dé!
satélite: coeficiente de reflecrividad. área efectiva y masa.
El control del lector inclinación es dominante en este tipo
de órbitas. representa alrededor del 90% del consumo total de
combustible. En lo que sigue. se presentan las características
mas significativas de la estrategia que hemos seleccionado para
el control en inclinación del satélite Amazonas. As: como el
calculo del gasto total del combustible necesario para llevar a
cabo dicho control durante toda la vida util del satélite.
2. "'JA:\IOBRAS ~ORTE/SUR
El objetivo del control del vector inclinación es mantencrle
el olucionando dentro de un círculo de centro (0.0) cuyo radio es
el valor del control para la inclinación. Esto se consigue
mediante la aplicación de impulsos normales ("i/S) al plano
orbiral. Con el fin de minimizar el modulo de este impulso (y
por tanto el gasto de combustible) hemos seleccionado la
estrategia "Dirección Secular" utilizada. por ejemplo. con el
satélite Intelsat VIII. Chan (1999). Esto significa que. la
correción se aplica en la dirección de la deriva secular de la
evolución del vcctor inclinación. La tabla I muestra las
direcciones seculares que hemos calculado para los 15 años de
I ida previstos para este satélite. asi como las magnitudes de los
impulsos anuales necesarios. Para ello hemos utilizando el SKS
(Staiion Keeping Sirnulator) que hemos desarrollado y que ha
sido validado con datos proporcionados por Hispasat para su
satélite PFiVI, Pariño, Romero y Garnbi (1994). Dicho simulador
numérico realiza el cálculo de las magnitudes de los impulsos y
de sus instante, de realización mediante la aplicación de un
proceso iterativo que combina la integración numérica precisa
para la propagación de la órbita con una teoría analítica que
proporciona funciones facilmcnte invertibles, y que utiliza
técnicas de control "feedback", dando como resultado sucesio-
nes numéricas que convergen a los valores buscados cuando se
alcanzan los valores objetivo impuestos para cada elemento
orbital.
Hay que hacer notar que la estrategia dirección secular
determina la hora de la maniobra según la época del año. Los
coorrespondiernes tiempos (Tiempo Universal) para impulsos
sur en la longitud 61 W durante el año 2203 aparecen en la
tabla 1
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Tabla J - Direcciunes seculares y ma!,!nitud de los impulsos
(Secular drif ami impulses)
Año
2003
2004
2005
2006
2007
2008
2009
20tO
2011
2012
2013
2014
2015
2016
2017
2018
_Oír. Secular (deg)
96.08
93.83
91.25
88.57
86.01
nos
82.13
81.23
81.26
82.34
X4.45
87.3Q
')0.73
')3.76
96.75
98.25
Impulsos (m/s)
49.291
50.215
50.682
50.667
50.171
49.221
47.877
46.241
44.464
42.750
41.334
40.442
40.236
40.753
41.S9~
43.474
Tabla 2 - TL para impulsos Sur en 1=61\V para el a11o
2OU3 (U]' for SOUIIt trust at 1=61 W during 2U03)
Epoca
Primavera
Verano
Otoño
Invierno
UT
22h 28m
16h 28m
10il28111
4h 28m
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